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Procede d'aide a la navigation a basse altitude d'un aeronef 

..'invention concerne la navigation a basse altitude d'un aeronef. 

On connaTt deja des precedes d'aide a la navigation a basse 
altitude pour des avions tres manoeuvrables tels que les avions de chasse. 
Mais ils ne sont pas adaptes a des aeronefs ayant des performances de 
5 manoeuvrability limitees tels que les avions cargo ou les avions de ligne. 

Un but important de I'invention est done de proposer un procede 
d'aide a la navigation a trois dimensions (3D), securisee, a basse altitude 
pour un aeronef presentant des performances limitees. 

Pour atteindre ce but, I'invention propose un procede d'aide a la 
10 navigation a basse altitude d'un aeronef equipe d'un calculateur de gestion 
du vol apte a determiner une trajectoire sol de plan de vol de I'aeronef a 
partir d'un enchainement de segments droits et/ou courbes joignant des 
points de passage au sol P ayant une altitude alt(P), la trajectoire sol tenant 
compte des performances et limitations de I'aeronef, principalement 
15 caracterise en ce qu'il comprend les etapes suivantes consistant pour le 
calculateur de gestion du vol a : 

- pour chaque point P de la trajectoire sol, calculer une altitude de 
securite, alt sec, pour obtenir un point P^c telle que 

alt sec (Psec) = Max [alt(P +mrg lat D), alt(P +mrg lat G)] +mrg vert, 
20 mrg lat D et G etant respectivement des marges laterales droite et 

gauche predeterminees, mrg vert etant une marge verticale predeterminee, 

- calculer un profil de securite forme des segments de securite 
joignant les points P^, 

- extraire des points sommets S parmi les points P s6c du profil de 
25 securite tels que les K points situes avant S et apres S ont une altitude de 

securite inferieure a celle de S, K etant un parametre determine, 

- determiner le poids de I'aeronef en ces points S en fonction de la 
distance le long du profil de securite entre I'aeronef et ce point S et de la 
consommation de I'aeronef sur cette distance, la consommation etant une 

30 des performances et limitations de I'aeronef, 

- pour chaque point S, determiner la pente maximale de montee 
MaxClimbFPA que peut supporter I'aeronef pour atteindre S et la pente 
maximale de descente MaxDescFPA que peut supporter I'aeronef pour 
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suivre la trajectoire sol au plus bas apres avoir franchi S, en fonction des 
performances et limitations de I'aeronef et du poids, definir deux segments 
de performance qui presentent une premiere extremite en S, des pentes 
MaxClimbFPA et MaxDescFPA de part et d'autre du point S et une seconde 

5 extremite au point d'intersection avec le terrain ou avec un autre segment de 
performance issu d'un autre point S, 

- calculer un profil de performance forme des segments de 
performance et qui permet d'associer a chaque point P du profil de securite, 
une altitude de performance, alt pert (P) . 

10 Selon une caracteristique de I'invention, un profil volable a basse 

altitude est determine a partir du profil de securite et du profil de 
performance. 

Ce procede permet de calculer rapidement un profil volable a trois 
dimensions sOr et optimise pour suivre la trajectoire sol, en particulier dans 
15 un environnement a relief important ; il permet ainsi de minimiser le temps 
durant lequel le pilote de l'a6ronef doit piloter manuellement avant que le 
pilote automatique ne puisse reprendre la main avec securite sur le profil 3D 
mis a jour. 

Selon une caracteristique de I'invention, la determination du profil 
20 volable consiste plus precisement a calculer pour chaque point P de la 
trajectoire sol, une altitude de vol a basse altitude, alt vol, pour obtenir un 

point Pvoi telle que 

alt vol (Pvoi) = Max [alt sec (P), alt pert (P)], 

le profil volable a basse altitude etant forme des segments 

25 joignant les points Pvoi • 

Le profil volable est ainsi toujours plus haut que le (ou egal au) 
profil de securite et ne necessite done pas de verification a posteriori des 
altitudes du profil par rapport a celles du terrain. 

Le calculateur de gestion de vol disposant de la Vitesse et de la 

30 direction du vent, de la Vitesse de I'aeronef, de I'altitude du terrain, de la 
temperature locale, les pentes MaxClimbFPA et MaxDescFPA sont de 
preference ponderees en fonction de la Vitesse et de la direction du vent 
et/ou de la vitesse de I'aeronef, et/ou de I'altitude du terrain et/ou de la 
temperature locale. 
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L'invention concerne egalement un systeme de gestion de vol 
comportant une unite centrale qui communique avec une interface d'entree- 
sortie, une memoire de programme, une memoire de travail, une memoire de 
stockage de donnees, au moyen de circuits de transfer! de donnees, 
5 Tinterface d'entree-sortie etant reliee a une base de donnees du terrain a 
survoler, caracterise en ce que la memoire de programme comprend un 
programme de mise-en-oeuvre du procede tel que decrit. 

D'autres caracteristiques et avantages de l'invention apparaTtront 
10 a la lecture de la description detaillee qui suit, faite a titre d'exemple non 
limitatif et en reference aux dessins annexes dans lesquels : 

la figure 1 represente schematiquement un systeme de gestion de 

vol FMS, 

les figures 2a et 2b represented schematiquement un profil de 
15 securite, vu selon une coupe perpendiculaire a la trajectoire sol (figure 2a), 
ou en perspective (figure 2b), 

la figure 3 illustre les pentes de montee maximale MaxClimbFPA 
et de descente maximale MaxDescFPA, 

la figure 4 represente schematiquement une trajectoire sol, et des 
20 profils de securite, de performance et volable a basse altitude vus en coupe 
selon I'axe de la trajectoire sol, 

les figures 5a, 5b, 5c, 5d illustrent schematiquement le calcul 
d'une transition verticale autour d'un sommet ou d'un obstacle S. 

25 On va considerer dans la suite que Taeronef comprend un 

calculateur de gestion de vol FMS (acronyme de Texpression anglo-saxonne 
« Flight Management System »). 

Ce calculateur FMS represente figure 1, comporte de maniere 
classique une unite centrale 101 qui communique avec une interface 

30 d'entree-sortie 106, une memoire de programme 102, une memoire de travail 
103, une memoire de stockage de donnees 104, au moyen de circuits 105 de 
transfert de donnees entre ces divers elements, (.'interface d'entree-sortie 
est reliee a divers dispositifs tels qu'une interface homme-machine 107, des 
capteurs 108, .... Une table de performance, spScifique de I'aeronef, et une 

35 trajectoire sol de plan de vol sont stockees dans la memoire de donnees. On 
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rappelle qu'une trajectoire sol de plan de vol est etablie a partir d'une liste de 
points de passage PP que I'aeronef doit survoler et est composee de 
segments droits et/ou courbes joignant ces points comme illustre figure 2b. 
Les courbes correspondent a des transitions calculees autour des points PP 

5 en tenant compte des limitations de I'aeronef. Cette trajectoire sol est 
echantillonnee selon un pas p : on obtient alors une liste de points de 
passage P, d'altitude sol alt(P). Dans la table de performance, on.trouve les 
performances et limitations de I'aeronef, par exemple les limitations en 
Vitesse, en pente de I'aeronef, son altitude maximale, sa vitesse de 

10 decrochage, sa consommation, son rayon de virage, son roulis, etc. 

Le calculateur FMS est relie notamment a une base de donnees 
109 du terrain a survoler, generalement repr6sente sous forme de mailles 
rectangulaires. 

Le precede selon I'invention est base sur la determination d'un 
15 profit de vol a basse altitude au moyen du calculateur FMS. II comprend les 
etapes suivantes qui consistent a : 

a) Calculer a partir de la trajectoire sol, des marges laterales droite 
«mrg lat D» et gauche « mrg lat G» en fonction notamment des 
performances et limitations de navigation de I'aeronef et de I'erreur sur la 
20 position estimee ou EPU (acronyme de ('expression anglo-saxonne 
« Estimated Position Uncertainty »). Lorsque I'erreur sur la position estimee 
varie et lorsque cette variation est stabilisee dans le temps, les marges 
laterales sont mises a jour ainsi que le calcul qui suit. Ces marges laterales 
sont eventuellement identiques. 
25 b) Pour chaque point P de la trajectoire sol, calculer I'altitude de 

terrain maximale entre les deux limites definies par la trajectoire sol decalee 
de la marge laterale droite, et celle du meme point decale de la marge 
laterale gauche. A cette altitude maximale, on ajoute une marge verticale, 
« mrg vert » pour obtenir une altitude de securite, « alt sec » d'un point Ps6c 

30 On peut aussi ecrire : 

alt sec (Ps6c)= Max [alt(P +mrg lat D), alt(P +mrg lat G)] +mrg vert 
La marge verticale est determinee par le pilote en tenant compte 
eventuellement du terrain. 
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En associant ainsi ces altitudes de securite aux points P de la 
trajectoire sol, on obtient une liste de points P S 6c joints par des segments qui 
ferment un profil de securite illustre figures 2a et 2b. 

c) Extraire les plus hauts points S du profil de securite, 
5 representes figure 4 en eliminant les points intermediaires plus bas. Cela 

signifie qu'un point S est tel que les K points precedents et suivants , K >0, 
sont situes a une altitude inferieure. Plus precisement, un sommet S est tel 
que I'ecart entre les pentes moyennes des segments sur les K points 
precedents et les K points suivants est superieure a une pente seuil. Le 
10 parametre K et la pente seuil dependent du relief et/ou des performances et 
limitations de I'aeronef ; ils sont aussi de preference determines en fonction 
du pas d'echantillonnage p. On a par exemple K=5, pente seuil = 5° pour 
p=300m. 

Cette extraction des sommets S a pour but de reduire le nombre 
15 de points a traitor et par consequent le temps de reponse du calculteur de 
vol qui doit etre le plus court possible. Le nombre de points a traiter est par 
exemple reduit d'un facteur 20 a 50. 

Lorsque des points S successifs sont trap proches c'est-a-dire 
espaces de moins d'une distance minimale Dmin, ils sont mis en memoire 
20 dans une liste et seuls les deux points S de cette liste ayant la plus haute 
altitude sont retenus. On a par exemple Dmin egale a eux fois le rayon de 
virage de I'aeronef. 

d) Estimer alors le poids de I'aeronef en ces points S en fonction 
notamment de la distance curviligne le long du profil de securite entre 

25 I'aeronef et ce point S, de la consommation de I'aeronef sur cette distance si 
celle-ci etait parcourue a plat, c'est-a-dire avec une pente nulle. Cette 
consommation depend de I'altitude du point S, de la vitesse estimee, des 
performances et limitations de I'aeronef, de la vitesse et de la direction du 
vent. Determiner a partir de ce poids estime en S et de la table 

30 de performance specifique de I'aeronef, les pentes maximales avant et apres 
chaque point S, c'est-a-dire les pentes maximales que peut supporter 
I'aeronef pour atteindre S et pour suivre la trajectoire sol au plus bas apres 
avoir franchi S. Les pentes maximales issues de la table de performance 
dependent du poids de I'aeronef, de I'altitude des sommets, de la variation 

35 de temperature AISA (acronyme de I'expression anglo-saxonne 
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« International Standard Atmosphere ») par rapport a la temperature 
standard, de la Vitesse de I'aeronef et eventuellement des emports exterieurs 
a I'aeronefs pouvant avoir un impact sur les forces de trainee. Ces pentes 
maximales, dependant de I'altitude du terrain a survoler et defmies en tenant 
5 compte des conditions de vol les plus critiques (moteur en panne, ...), sont 
respectivement designees MaxClimbFPA pour la pente maximale en montee 
et MaxDescFPA pour la pente maximale en descente. Elles sont 
representees figure 3. MaxClimbFPA est notamment determinee en fonction 
de la puissance disponible de I'aeronef et eventuellement en supposant un 

10 moteur en panne. 

Ces pentes maximales sont ensuite ponderees en fonction de la 
vitesse et de la direction du vent. En presence d'une composante de vent 
arriere, I'aeronef doit se mettre en montee plus tot et la pente du segment de 
montee vers S sera alors diminueeou anticipee ; celle du segment de 

15 descente sera de preference maintenue. En presence d'une composante de 
vent debout, la pente du segment de montee vers S sera plus forte et 
I'aeronef atteindra I'altitude du sommet S plus tot ; celle du segment de 
descente sera diminuee ou retardee dans le temps. Les composantes de 
vitesse du vent sont issues par exemple de predictions meteo a court terme 

20 ou estimees en temps reel et sont stockees dans la memoire de donnees du 
FMS. 

L'altitude d'un point de depart S et les pentes maximales 
ponderees definissent deux segments de performance qui presentent une 
premiere extremite en S, des pentes MaxClimbFPA et MaxDescFPA 

25 ponderees de part et d'autre du point S et une seconde extremite au point 
d'intersection avec le relief ou avec un autre segment. Les segments 
determines pour ('ensemble des points S forment un profil de performance, 
qui permet d'associer a chaque point P de la trajectoire sol, une altitude de 
performance, « alt pert ». Quant a un point de la trajectoire sol correspond 

30 deux altitudes de performances issues de segments de performance I'un 
montant, I'autre descendant, I'altitude la plus haute est retenue comme 
illustre figure 3, dans la region III. 

e) Determiner un profil volable a basse altitude illustre figure 4 en 
choisissant pour chaque point P de la trajectoire sol, une altitude de vol « alt 

35 vol » egale a I'altitude la plus haute entre celle du profil de securite et celle 
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du profil de performance. On designe par Pvoi, le point obtenu. On peut aussi 
ecrire : 

alt vol (P VO i) = Max [alt sec(P), alt perf(P)] 

Les segments joignant I'ensemble des points P^ forment un profil 
5 volable, qui a chaque point P de la trajectoire sol associe une altitude de vol, 
« alt vol ». Sur I'exemple de la figure 4, le profil volable coincide avec le profil 
de securite sur une region I, et avec le profil de performance sur la region II. 
Un nouveau segment est cree joignant un point du profil de securite a un 
point du profil de performance comme illustre dans la region III. 
10 La determination de ce profil volable peut etre optimisee selon les 

trois criteres suivants qui sont minimises en fonction du contexte : 

- hauteur moyenne entre le profil volable et I'altitude du terrain, 

- marges laterales, 

- temps de reponse du calcul du profil volable par le calculateur de 

15 vol. 

En cas de fonctionnement degrade du dispositif suite par exemple 
a une panne ou a une interruption volontaire de la fonction, le dernier critere 
est privilegie. 

D'autres optimisations peuvent intervenir. 

20 La trajectoire sol est formee de segments et/ou de courbes 

joignant des points P a survoler. Ces points sont generalement distants d'un 
pas p constant represents figure 2b. On a par exemple p=100m. Cet 
echantillonnage a pas constant est couteux en temps de calcul pour les 
calculs bases sur cette trajectoire. Une premiere solution consite a prendre 

25 un pas d'echantillonnage p plus grand. Une autre solution consiste a utiliser 
un pas d'echantillonnage p variant en fonction de la pente du terrain ; les 
points de la trajectoire sol sont filtres en fonction de la pente entre ces points. 
Plus la pente est faible plus le pas p est grand et inversement plus la pente 
varie comme c'est le cas en terrain montagneux, plus le pas p est petit. Le 

30 pas a cependant une limite inferieure p^f et une limite superieure p sup - On a 
par exemple p in f egal a une demie largeur de maille de la base de donnees 
terrain, soit environ 0.15/2 N (mile nautique) et p sup egal a environ 1km. Ces 
solutions permettent de reduire le nombre de points a traiter, par plusieurs 
filtres specifiques. 
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Souvent, comme represents figure 5a, compte tenu des marges 
de securite verticales d'une trajectoire de plan de vol classique comportant 
notamment un point P a survoler en passant par P\ I'aeronef peut survoler 
ce point P en suivant une courbe theorique appelee transition verticale 

5 theorique TV volee a facteur de charge constant, et qui passe sous la 
trajectoire de vol prevue, c'est-a-dire sous P\ a une distance AH. La 
transition verticale theorique TV, calculee par le FMS, a la forme d'une 
parabole qui est tangente aux deux segments joignant P\ Mais lorsque la 
trajectoire de vol est celle du profil volable a basse altitude calcule au plus 

10 juste, il est dangereux que I'aeronef suive cette transition verticale theorique 
qui passerait sous un point S comme illustre figure 5b. Une solution illustree 
figure 5c consiste a surelever artificiellement le profil volable en S d'une 
hauteur AH pour obtenir S' : la transition verticale attendue TV est ainsi 
egalement surelevee de AH par rapport a TV. Le profil volable est alors 

15 modifie en ajustant les segments SegClimb, SegDesc issus de S, de maniere 
a ce que les nouveaux segments SegClimb', SegDesc' issus de S' soient 
tangents a la transition attendue TV comme illustre figure 5c : on obtient 
alors un nouveau profil volable. 

Lorsque les pentes (de Tun ou) des deux nouveaux segments 

20 SegClimb', SegDesc' sont respectivement superieures a MaxClimbFPA et 
MaxDescFPA, (ce ou) ces nouveaux segments sont remplaces par des 
segments SegClimb", SegDesc" dont les pentes imposees sont 
respectivement MaxClimbFPA et MaxDescFPA. L'extremite basse de (ce ou) 
ces segments SegClimb", SegDesc" sont alors rehaussees d'une hauteur 

25 AH' correspondante comme illustre figure 5d. 
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REVENDICATIONS 

1. Procede d'aide a la navigation a basse altitude d'un aeronef 
equipe d'un calculateur de gestion du vol apte a determiner une trajectoire 
sol de plan de vol de I'aeronef a partir d'un enchatnement de segments droits 
5 et/ou courbes joignant des points de passage au sol P ayant une altitude 
alt(P), la trajectoire sol tenant compte des performances et limitations de 
I'aeronef, principalement caracterise en ce qu'il comprend les etapes 
suivantes consistant pour le calculateur de gestion du vol a : 

- pour chaque point P de la trajectoire sol, calculer une altitude de 
10 securite, alt sec, pour obtenir un point Psec telle que 

alt sec (Psec) = Max [alt(P +mrg lat D), alt(P +mrg lat G)] +mrg vert, 
mrg lat D et G etant respectivement des marges laterales droite et 
gauche predeterminees, mrg vert etant une marge verticale predetermines, 

- calculer un profil de securite forme des segments de securite 
15 joignant les points P se c, 

- extraire des points sommets S parmi les points Psec du profil de 
securite tels que les K points situes avant S et apres S ont une altitude de 
securite inferieure a celle de S, K etant un parametre determine, 

- determiner le poids de I'aeronef en ces points S en fonction de la 
distance le long du profil de securite entre I'aeronef et ce point S et de la 
consommation de I'aeronef sur cette distance, la consommation etant une 
des performances et limitations de I'aeronef, 

- pour chaque point S, determiner la pente maximale de montee 
MaxCiimbFPA que peut supporter I'aeronef pour atteindre S et la pente 
maximale de descente MaxDescFPA que peut supporter I'aeronef pour 
suivre la trajectoire sol au plus bas apres avoir franchi S, en fonction des 
performances et limitations de I'aeronef et du poids, definir deux segments 
de performance qui presentent une premiere extremite en S, des pentes 
MaxCiimbFPA et MaxDescFPA de part et d'autre du point S et une seconde 
extremite au point d'intersection avec le terrain ou avec un autre segment de 
performance issu d'un autre point S, 

- calculer un profil de performance forme des segments de 
performance et qui permet d'associer a chaque point P du profil de securite, 
une altitude de performance, alt pert (P) . 
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2. Precede d'aide a la navigation selon la revendication 
precedente, caracterise en ce qu'il comporte en outre I'etape consistant a 
determiner un profil volable a basse altitude a partir du profil de securite et du 

5 profil de performance. 

3. Precede d'aide a la navigation selon la revendication 
precedente, caracterise en ce que la determination du profil volable a basse 
altitude consiste a calculer pour chaque point P de la trajectoire sol, une 

10 altitude de vol a basse altitude, alt vol, pour obtenir un point P VO i telle que 
alt vol (Pvoi) = Max [alt sec (P), alt perf (P)] f 
le profil volable a basse altitude etant forme des segments 
joignant les points Pvoi . 

15 4. Procede d'aide a la navigation selon Tune des revendications 

precedentes, caracterise en ce qu'il consiste a echantillonner les points P 
selon un pas p, et en ce que K est determine en fonction de p et/ou d'une 
pente seuil et/ou du terrain et/ou des performances et limitations de i'aeronef. 

20 5. Procede d'aide a la navigation selon Tune des revendications 

precedentes, caracterise en ce que le calculateur de gestion de vol 
presentant une erreur sur la position estimSe, Mrg lat D et G sont 
determinees en fonction des performances et limitations de I'aeronef et de 
Terreur sur la position estimee. 

25 

6. Proc6de d'aide a la navigation selon I'une des revendications 
precedentes, caracterise en ce que le calculateur de gestion de vol disposant 
de la Vitesse et de la direction du vent, de la vitesse de I'aeronef, de I'altitude 
du terrain, de la temperature locale, les pentes MaxClimbFPA et 
30 MaxDescFPA sont ponderees en fonction de la vitesse et de la direction du 
vent et/ou de la vitesse de I'aeronef, et/ou de I'altitude du terrain et/ou de la 
temperature locale. 
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7. Procede d'aide a la navigation selon Tune des revendications 
precedentes, caracterise en ce que I'aeronef etant equips de moteurs, la 
pente MaxClimbFPA est calculee en supposant un moteur en panne. 

5 8. Procede d'aide a la navigation selon Tune des revendications 

precedentes, caracterise en ce que le calculateur de gestion de vol etant 
relie a une base de donnees terrain composee de mailles presentant une 
largeur predeterminee L, et comportant des informations sur la pente du 
terrain, il consiste a echantillonner les points P selon un pas p determine en 
10 fonction de la pente du terrain et de la largeur L des mailles. 

9. Procede d'aide a la navigation selon Tune des revendications 2 
a 8, caracterise en ce qu'une parabole de transition etant associee aux 
segments SegClimb, SegDesc du profil volable, issus d'un sommet S, le haut 

15 de la parabole etant situe a AH de S, il consiste a : 

calculer un nouveau sommet S' situe a AH au-dessus du sommet 

S, 

rehausser la parabole de transition de AH, 
definir des segments SegClimb', SegDesc' issus de S' de maniere 
20 a ce qu'ils soient tangents a la parabole de transition rehaussee et a obtenir 
un nouveau profil volable. 

10. Calculateur de gestion du vol d'un aeronef comportant une 
unite centrale (101) qui communique avec une interface d'entree-sortie (106), 

25 une memoire de programme (102), une memoire de travail (103), une 
memoire de stockage de donnees (104), au moyen de circuits (105) de 
transfert de donnees, I'interface d'entree-sortie (106) etant reliee a une base 
de donnees (109) du terrain a survoler, caracterise en ce que la memoire de 
programme comprend un programme de mise-en-oeuvre du procede selon 

30 Tune des revendications precedentes. 
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INTERNATIONAL PRELIMINARY REPORT 
ON PATENTABILITY 
(SEPARATE SHEET) 



Concerning Point I: 

The modifications introduced with the letter dated 7/1 1/2005 lead to an 
extension of the subject matter of the application beyond the content of the 
application as filed; they are consequently contrary to the provisions of PCT 
Article 34(2)(b). The following are the modifications concerned: 
On page 1 , paragraph 2 which relates to the problem to be resolved by the 
invention, there is reference to the dependence of the computational load on 
the nature of the relief involved. Since the dependence of the computational 
load on the nature of the relief involved was not mentioned in the application as 
filed, its introduction into the application is the requirements of PCT Article 
34(2)(b). 

Concerning Point V: 

1 Reference is made to the following documents: 

D1 : EP 0775953 A (SEXTANT AVIONIQUE) May 28, 1 997 

D2: US 6,347,263 B1 (HOWARD GLOVER ET AL) February 12, 2002 

2 INDEPENDENT CLAIM 1 

The present application fails to comply with the requirements of PCT Article 
33(1) since the subject matter of claim 1 does not involve inventive step as 
defined in PCT Article 33(3). 

2.1 The new set of claims filed with the letter dated 7/1 1/05 comprises 10 claims. 
Claims 2 to 10 are identical to the claims initially filed. Claim 1 only differs from 
that initially filed by a different organization of its formulation in two parts; the 
steps of the method defined in Claim 1 remain identical to those of Claim 1 as 
initially filed. The differences cited in the letter dated 7/1 1/05 between the 
present application and the disclosure in document D1 refer to passages from 
the description of the application and not to the steps of the method defined in 
Claim 1 . Consequently the objections of lack of inventive step against the 
claims made in the written opinion communicated to the applicant with the 
international search report are repeated below. 

2.2 The document D1 , which is considered to be the prior art closest to the subject 
matter of claim 1 , describes (see column 4, line 19 to column 8, line 6): a 
method for assisting low-altitude navigation of an aircraft equipped with a flight 
management system suited to determining a flight-plan ground trajectory for the 
aircraft based on a sequence of straight or curved segments joining 
intermediate points on the ground Bi at an altitude Pij, where the ground 
trajectory takes into consideration the aircraft's performance and limitations 
(see figure 2), 

the method comprising the following steps for the flight management system 
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consisting in: 

- for each point Bi on the ground trajectory, taking a horizontal corridor defined 
to consider the location uncertainties, based on this corridor determining the 
profile of the terrain corresponding to the points Pij of highest known altitude 
and raising these points by a guard height HG (see column 4, lines 19 to 55 
and figures 2 and 3); this can be expressed mathematically by the formula as 
defined in the present claim: 

alt safe = Max [alt(P + lat mrg R), alt(P + lat mrg L)] +vert mrg, 

where lat mrg R and lat mrg L are respectively predetermined right 
and left lateral margins corresponding to the width of the corridor, 
and vert mrg is a predetermined vertical margin which corresponds 
to the guard height HG, 

- calculating a safe profile formed from safe segments joining the points Si (see 
figure 5), 

- extracting summit points Si1 from among the safe profile points such that the 
points located before and after have a safe altitude below that of Si1 , 

- determining the maximum climb slope Y max that aircraft can support to reach 
Si1 and the maximum descent slope Y mjn which the aircraft can support for 
following the lowest ground trajectory after having passed through Si1, defining 
two performance segments which have a first end at Si1, slopes on either side 
of the point Si1 and a second end Si2 at the point of intersection with another 
performance segment arising from another point (see figure 5) and 

- calculating a performance profile formed from performance segments and 
which makes it possible to associate at each point of the safe profile a 
performance altitude 

2.3 Consequently, the process according to claim 1 differs from that disclosed in 
document D1 only in that it comprises the step of: 

- determining the aircraft's weight at the points Si1 as a function of the 
distance along the safe profile between the aircraft and this point Si1 and 
of the aircraft's consumption over this distance, where the consumption is 
an aspect of the aircraft's performance and limitations, and 

- for each point Si, determining the maximum climb slope Y max and the 
maximum descent slope Y min which the aircraft can support as a function 
of the aircraft's weight. 

2.4 The problem which the present invention is intended to solve can therefore be 
considered as an improvement of the tracking performance. 

2.5 The solution proposed in claim 1 of the present application is not considered to 
be inventive (PCT Article 33(3)) for the following reasons: A person skilled in 
the art would know that the maximum climb slope is a function of the weight of 
the airplane (see for example document D2, column 38 lines 33 to 43) and for 
an airplane with a large range it is obvious that the weight of the airplane varies 
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considerably with the fuel reserve. Consequently a person skilled in the art who 
implemented the method according to document D1 for a long-range transport 
airplane would be led to consider the weight of fuel present in the tanks at a 
given point in order to calculate the trajectory by considering the actual 
capabilities of the airplane at a given moment on its trajectory. This is even 
more true since the onboard computer has available all the data necessary for 
considering the actual weight of the airplane because the quantity of fuel 
remaining in the tanks at a given moment on the trajectory must have been 
anticipated. The person skilled in the art would therefore adapt the maximum 
climb slope as a function of the airplane's weight in the course of their current 
practice and doing that starting with the method according to document D1 
would arrive at the subject of claim 1 without involving an inventive step. 
The subject of claim 1 therefore does not involve an inventive step (PCT Article 
33(3)). 

3 INDEPENDENT CLAIM 10 

The present application does not comply with the requirements of PCT Article 
33(1 ) since the subject matter of claim 10 does not involve an inventive step as 
defined in PCT Article 33(3). 

The process according to document D1 is implemented in the onboard 
computer. The additional features defined in claim 10 relate to elements 
typically used in connection with an onboard computer. Consequently the 
subject of claim 10 lacks an inventive step for the same reasons as the subject 
of claim 1 . 

4 DEPENDENT CLAIMS 2-6 

The dependent claims 2 to 6 do not contain any features which, in combination 
with the features of any one of the claim to which they refer, meet the 
requirements of the PCT in respect of novelty and inventive step (PCT Article 
33 (2) and (3)). 
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